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襟翼翼尖涡控制飞机尾流机制实验研究 *
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摘 要：为了研究襟翼小涡与主翼尖涡相交不稳定性触发条件，采用矩形机翼模型产生一对翼尖
涡，同时在机翼上安装不同宽度及攻角的襟翼，对35个翼展下诱发R-L（Rayleigh-Ludwig）不稳定性的
最佳涡系参数组合进行了研究。结果表明：通过水槽流动显示实验发现，单主翼尾涡在第 35个翼展处
未发生明显变化，能量衰减缓慢；加装襟翼后尾流不稳定性被触发，衰减效果明显，在一定范围内尾涡
能量衰减值随着襟翼攻角的增大而增大；环量统计半径 R d=50mm时，对主翼尖涡环量进行PIV（Particle
Image Velocimetry）分析时发现，当主翼攻角 α=8°，襟翼攻角 β=28°，襟翼宽度 b=55mm，来流速度 V=
0.5m/s时尾涡能量消散最快，主翼尖涡环量在第35个翼展时衰减为第一个翼展的28%；证实通过安装合
适的襟翼可以有效地控制飞机尾流，加速其破裂和消散。
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Experimental Research on Aircraft Wake Flow
Control by Flap Wingtip Vortex
ZHU Rui，CHEN Zi-yu，LI Shang，TAN Ya-qin，FU Xiang-xiang，BAO Feng，LIU Zhi-rong
（School of Aerospace Engineering，Xiamen University，Xiamen 361005，China）
Abstract：In order to study the triggering conditions of the intersecting instability of the flap wingtip vortex
and the main-wing vortex，the rectangular wing model is used to generate a pair of wingtip vortices with different
flap widths and attack angles and the optimal vortex parameters for triggering R-L（Rayleigh-Ludwig）instability
are investigated within 35 wingspans. The flow visualization experiments show that the single main-wing vortex
has not changed significantly at 35th wingspan，and the energy attenuation is very slow. The wake flow instability
is activated after the flap installation and the main-wing vortex energy dissipates much more quickly with the in‐
crease of the flap attack angle in certain extent. The PIV（particle image velocimetry）analysis（statistical radius
for the wake flow circulation R d=50mm）has found that the wake flow energy dissipates most quickly while the
main-wing attack angle α=8°，the flap attack angle β=28°，the flap width b=55mm and the flow velocity V=0.5m/s，
and the main-wing’s 35th wingspan vortex circulation reduced to the 28% of 1st wingspan. The aircraft wake flow
can be controlled effectively by installing the suitable flaps and the fracture and dissipation of the main-wing vor‐
tex can be accelerated.
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1 引 言
飞机尾流主要指固定翼飞机在飞行过程中机翼
端部产生的一种不可避免的漩涡运动，大型民航客
机的尾流具有很高的能量，且消散缓慢短时间内不
会消失，同时由于空气是透明介质，无法直接定位其
位置，会对后续飞机的飞行安全造成重大影响［1］。因
此国际民航组织制定了尾流间隔标准，但也降低了
机场的运行效率［2］。
为减少飞机尾流间隔时间，许多研究机构都在
研究如何降低尾流危害。目前为止，能够有效地控
制尾流的方法主要分为两类［3］。一类是在飞机尾流
的形成之初就设法引入扰动量，使得飞机尾流的涡
核尺寸变大，涡量分布减小，从而降低飞机在遭遇尾
流时所受的力矩［4］。常用的方式是在机翼翼尖安装
翼梢小翼，减缓气流从下表面运动至上表面的过程，
同时涡核被翼梢小翼拉长，使得尾流能量更加分
散［5］。另一类是通过利用涡系间的相互作用来触发
尾流的不稳定性，使得尾流可以快速消散，如安装特
定的襟翼、尾翼［6］。
第一类方法虽然实行简单，能减少尾流初始环
量，但是尾流仍然需要经历缓慢发展消散的过程，不
能从本质上改变现状；第二种方法在尾流生成时初
始环量并未减少，但是由于涡系之间发生的相交不
稳定性使得尾流提前破裂，可以大大减少尾涡持续
时间，降低尾流间隔标准。图 1为两种尾流控制方法
对应尾流环量发展过程［7-8］。
Fig. 1 Aircraft wake flow instability
基于第二种控制方法的相交不稳定性也称 Ray‐
leigh-Ludwig不稳定性（R-L不稳定性），是指在一个
能量较大的漩涡（大涡）的适当位置引入一个能量较
小的同向或反向旋转的漩涡（小涡），小涡会被大涡
挟带变形，环绕大涡产生“剥离”效应，进而引起大涡
的轴向不稳定性而提前发生破裂［9］。相交不稳定性
以用四涡系统来描述其作用机理，如图 2所示。
四涡系统由两个主涡和两个小涡构成，两个主
涡一般旋向相反、能量相等，是从飞机机翼翼尖位置
产生的主翼尖涡，涡核半径为 a1，涡心距离为 b1，环量
大小为 Г1；两个小涡旋向相反，大小也相等，小涡可
由襟翼、尾翼结构产生，涡核半径为 a2，涡心距离为
b2，环量大小为 Г2。与主翼尖涡旋向相同时称之为同
向四涡系统，如图 2（a）所示；与主翼尖涡旋向相反时
称之为反向四涡系统，如图 2（b）所示。
Fig. 2 4-vortex system
四涡系统的主要演化趋势由参数 Г2 /Г1和 b2 /b1
共同决定，不同的参数选择将导致三类四涡系统：小
涡围绕主涡做周期性旋转、小涡与主涡分离、小涡与
主涡保持平行。其中小涡围绕主涡做周期性旋转能
够有效加速主涡破裂，期间小翼涡会逐渐剥离主翼
涡，主翼涡强度逐渐降低最终破裂［10-11］。
20世纪 70年代，美国的 FAA，NASA、空军、飞机
制造商等许多科研单位及大学都对尾流进行了深入
的研究，其中最具代表性的就是 FAA和 NASA的研究
成果。NASA的研究主要针对尾流的空气动力学特
性。FAA的研究主要偏向如何通过改善交通管制的
方法来改善机场的容量［12-13］。
欧盟国家也在 20世纪 90年代中期开始对飞机
尾流进行了研究，主要研究方向是通过改进飞机的
气动外形来加速尾流的消散，包括像改进的襟翼、尾
翼等装置。进入 21世纪，欧盟又提出了 SESAR（Sin‐
gle European Sky Air Traffic Management Research）研
究计划，其目的是最大限度地提高欧洲航空安全、机
场的吞吐量和空运的效率。
国内民航事业起步较晚，有关大飞机尾流间隔
和尾流特性研究还处于起步阶段，对飞机尾流控制
机制及水洞实验研究甚是鲜见。国防科技大学的周
彬等通过 CFD对飞机尾流的微细结构以及其雷达散
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射特性进行了研究，主要用于尾流的探测和预报［10］。
中国民航大学的徐肖豪等对飞机尾流的间隔问题
做了相关研究，提出了一种基于偏置进近程序的尾
流间隔缩减技术［14］。北京航空航天大学黄烁桥等
联合 DLR通过实验方式研究了喷流对四涡系统的
影响［15］。
基于以上的研究背景，本文提出一种利用机翼
上已有襟翼结构构建四涡系统的方法，即通过重新
安排襟翼位置，使其更靠近机翼翼尖。襟翼内侧会
产生一对结构对称、与主翼尖涡旋向相反的小涡，襟
翼小涡与主翼尖涡构成一个完整的反向四涡系统。
通过改变襟翼攻角和宽度来调节主涡和小涡环量比
值及双涡涡心距离，以找到一个最佳参数组合，触发
主翼尖涡和襟翼小涡的 R-L不稳定性，实现主翼尖
涡的提前破裂。
2 实验装置
模型主翼与支撑杆采用刚性连接，使其随支撑
杆同步运动；尾杆与攻角调节杆、天平与攻角调节
杆、台车连接杆与支撑杆之间均采用铰接形式，这使
得天平、攻角调节杆、尾杆和台车连接杆构成了完整
的四连杆机构（图 3）。模型主翼采用了 GO436B翼
型，翼展 200mm，弦长 80mm，展弦比 2.5，最大厚度
8.9mm；支撑杆采用 NACA0020翼型，弦长为 23mm，
能减小实验扰动，攻角调节更为方便；襟翼模型采用
厚度 0.8mm的 7075合金铝板，通过防水的锡箔胶贴
合主翼与襟翼固定在一起。襟翼模型如图 4所示。
Fig. 3 Experimental facilities
模型安装在台车上后可进行拖曳式和环流式两
种不同的实验模式（图 5）。环流功能运行模式，即实
验模型固定于拖曳台车下方，开启轴流泵，水流循环
运行；拖曳功能运行模式，即水流静止，模型被拖曳
台车沿水槽轴向拖动，定截面测量模型拖动后流场
随时间的变化过程。
Fig. 4 Flap models
Fig. 5 Drag and circulating experimental mode
本文结合两种实验方式的优点，在流动显示实
验时，采用拖曳式从水槽端面观察尾流变化，完整记
录发展过程，并采用环流式记录近场尾流区的流场；
在 PIV实验时，采用拖曳式记录尾流在 35个翼展内
的流动状态。
3 流动显示实验
为了系统地研究飞机尾流的形成、发展和消散
过程，本文对未加襟翼的单主翼和加装襟翼的机翼
都进行了研究。考虑到较大速度会使得染色液在还
未到达主翼前就发生扩散，同时会大大降低染色液
浓度，不利于观测，因此环流速度选定为较低速的
0.05m/s和 0.1m/s。GO436B型主翼失速攻角为 13°左
右［16］，故主翼攻角设为 6°，8°，10°，12°；襟翼参数设置
为 b=50mm，55mm，60mm，β=16°，20°，24°，28°。总共
进行了 8组单主翼实验和 96组带襟翼的机翼实验。
具体实验参数如表 1。
Table 1 Experimental parameters for circulating mode
Flow velocity V/(m/s)
Main-wing attack angle α/(°)
Flap width b/mm
Flap attack angle β/(°)
0.05，0.1
6，8，10，12
50，55，60
16，20，24，28
在水槽试验段前的蜂窝器、阻尼网之间加入染
色液，使其流经模型表面，在试验段记录流场流动情
况，实验方案如图 6所示。通过控制染色液瓶在支撑
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板上的高度和节流阀开口的大小，控制染色液注入
水槽中的速度。在保证染色液出口平行于水流方向
的基础上，使用经过配比的染色液能使色线在经过
两层阻尼网后基本能保持一条直线状态，如图 7所
示。图 8为单主翼在小攻角状态下进行的流动显示
图，在有效测试距离内染色液无明显的扩散现象。
环流式实验方案相比于在模型表面铺设细管和从模
型内部引流出染色液，在机翼表面未增加任何多余
扰动，且染色液注射口增加的扰动在经过两层阻尼
网后可以忽略不计，保证流动显示精度［17-18］。
Fig. 6 Experimental layout
Fig. 7 Dyeing fluid between two damping nets
Fig. 8 Single main-wing vortex
3.1 单主翼翼尖涡流动显示
为了认识襟翼对尾流影响，需要对照单主翼翼
尖涡生成、发展、消散过程。由于单主翼涡在近场尾
流区内的发展趋势接近，因此选取环流速度 V=0.1m/s
的实验记录进行说明。实验水槽试验段有效长度为
3m，相当于主翼的 15倍翼展，考虑拍摄角度及背景
干扰，选取效果较好的 12个翼展长度来观测主翼涡
发展。图 9为单主翼在 α=6°，8°，10°和 12°攻角下尾
流实验效果。
Fig. 9 Circulating visualization for single main vortex
从图 9可以看出，随着主翼攻角的增大，近场尾
流区出现“毛刺”状的扩散及三维螺旋状变形结构的
位置逐渐提前。在主翼攻角 α=6°和 8°状态下，在 0～
12翼展范围内翼尖涡无明显的扩散现象；在主翼攻
角 α=10°和 12°状态下，翼尖涡出现了一定的扩散，同
时涡核半径增大，但是仍然保持了完整的涡的形态，
没有出现破裂。因此单主翼翼尖涡结构在小攻角下
非常稳定，不易自行破裂、消散。
3.2 双翼尖涡流动显示
研究带襟翼实验模型的流动特性是本文的工作
重心，基于不同襟翼宽度 b，流速 V，主翼攻角 α及襟
翼攻角 β共进行了 96组实验。由于尾流在生成时十
分相似，为了较好地观察染色液在流经模型时近场
尾流状态，选取代表性实验结果作为说明。从图 10
中可以看出染色液在流经机翼下表面后，由于在机
翼上表面和下表面存在压力差，迫使染色液向上卷
绕，并在靠近主翼后缘 1/4弦长位置形成完整的涡
核。涡核继续向后运动，在襟翼上表面出现明显的
下洗运动，同时涡核也不断增大。
图 11为主翼攻角、襟翼攻角和宽度对主涡扩散
位置的影响。分别以襟翼攻角 β=16°和主翼攻角 α=
10°的工况做对比，由于襟翼翼尖涡的影响使得主翼
翼尖涡变形、扩散现象提前，同时涡核也表现出更明
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显的下洗运动。随着襟翼攻角的增大，涡核变形、扩
散位置都进一步提前，呈现出一定的线性关系。为
了详细说明襟翼攻角 β对主翼尖涡和襟翼小涡相互
作用的影响，选取四组（β=16°，20°，24°，28°）代表性
实验结果作为比较。其余实验参数为：主翼攻角 α=
10°，环流流速 V=0.1m/s，襟翼长度 b=55mm。实验结
果如图 12所示。
Fig. 10 Near-field wake flow
Fig. 11 Main-wing vortex diffusion positions
图 12（a）为在襟翼攻角 β=16°状态下进行的流动
显示实验。图中黑色染色液显示主翼翼尖涡，红色
染色液显示襟翼翼尖涡。从图中可以看出翼尖涡在
0～5个翼展范围内涡核非常集中，无明显变形、扩散
现象；5～12个翼展涡核开始逐渐扩散，并出现与单
主翼尾流结构相似的“毛刺”和三维螺旋结构，染色
液流线出现轻微的断裂现象。翼尖涡在发展的同时
还伴随着明显的下洗趋势，在 0～6个翼展下降速率
较快，在 6～12个翼展涡核高度保持不变，涡核整体
高度下降了约 40mm。在 0～12翼展内，小涡在生成
后即出现涡核不断扩大的现象，同时受到主翼尖涡
强烈的卷绕作用出现围绕主涡转动的趋势。在有效
的可观测翼展内，主翼涡仍保持了较好的涡核结构，
没有出现破裂现象，因此在襟翼攻角 β=16°时襟翼小
涡对主翼尖涡干扰不明显。
Fig. 12 Circulating visualization for twin-vortex
图 12（b）为在襟翼攻角 β=20°状态下进行的流
动显示实验。鉴于襟翼攻角较大状态下用红色染色
液表征小涡结构效果并不明显，不利于观测，因此后
续实验着重观测主涡发展和变化。在襟翼攻角 β=
20°状态下，在第 2个翼展就出现“毛刺”现象；在 5个
翼展位置涡核尺寸开始明显增大；在第 9～12个翼展
位置已难以辨认。翼尖涡也出现了明显的下洗运
动，在 0～5.5个翼展位置下降速率较快，在 5.5～12
个翼展范围内涡核高度趋于水平。主翼尖涡涡核稳
定性大大减弱，出现了明显的扩散现象，涡核强度降
低，说明了 β=20°襟翼比 β=16°襟翼对翼尖涡影响更
大，能促使它更早消散。
图 12（c）为襟翼攻角 β=24°流动显示实验，在第
1～2个翼展位置即出现涡核的增大和扩散现象，相
当于 β=20°的 4～5个翼展位置涡核状态；染色液在第
7个翼展附近已经扩散无法辨认，涡核消散位置进一
步提前；涡核在脱离模型后也出现了明显的下洗运
动，在 1～4个翼展位置下降较快，在第 4个翼展左右
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涡核高度趋于稳定，下降高度约为 40mm。在襟翼攻
角 β=24°状态下，主翼尖涡的扩散、下洗运动进一步
提前，在生成后即出现不稳定现象，襟翼对于翼尖涡
的作用进一步加强。
图 12（d）为襟翼攻角 β=28°的流动显示，此时最
接近真实飞机起降过程中襟翼全部展开后襟翼的攻
角。在 0～1个翼展内，主翼翼尖涡在生成后即表现
出非常强的不稳定性，出现了“毛刺”现象和三维螺
旋状结构，同时涡核半径不断增大，染色液浓度也随
之降低，在第 6～7个翼展之后已无法辨认涡核所在
位置。翼尖涡脱离模型后的下洗运动也更加强烈，
在 0～3个翼展内下降速率最大，在 3～12个翼展内
趋于稳定，涡核高度下降了约 40mm。襟翼攻角 β=
28°产生的尾涡不稳定性最明显，且下洗、“毛刺”、三
维螺旋结构和扩散现象得到提前。
3.3 拖曳式流动显示实验
环流式流动显示实验可以很好地观测近流场区
域的流场流动，但不能观测尾流在中场尾流区的流
动状态，也不能充分反映小涡对主涡的影响［19］。因
此在环流式流动显示实验的基础上又进行了拖曳式
流动显示实验［20］。由于实验组数较多，本文选取了
实验效果较佳的参数组合进行说明。单主翼拖曳式
流动显示：来流速度 V=0.5m/s，主翼攻角 α=10°；带襟
翼拖曳式流动显示：来流速度 V=0.5m/s，主翼攻角 α=
10°，襟翼宽度 b=55mm，襟翼攻角 β=28°。
单主翼拖曳式流动显示实验如图 13所示。图中
T 0位置为主翼前缘刚好接触染色液位置，此时染色
液基本处于静止状态，如图 13（a）所示。当主翼经过
染色液后形成绕翼尖旋转的两个大小相等、方向相
反的翼尖涡，如图 13（b）所示。 翼尖涡形成后不断地
运动发展，表现出非常高的稳定性，在 T 0+30s时刻主
翼涡结构无明显变形。主翼涡发展同时涡核高度不
断降低，但是由于水槽尺寸限制，在 T 0+30s时刻，主
翼涡外围撞击到水槽底部，高度不再继续降低。在
T 0+40s时刻，涡核半径明显变大，染色液集中度降
低，开始逐渐扩散，涡核结构开始破裂。在 T 0+50s时
刻，涡核结构破裂，已无法观察到明显的涡心。单主
翼翼尖涡在 T 0～T 0+50s时刻内，即 x/b=0～100个翼展
内表现出非常强的稳定性，能量耗散缓慢。
带襟翼模型拖曳式流动显示实验如图 14所示。
图 14（a）为模型刚接触染色液时状态，染色液无变
形。模型经过染色液截面 T 0+1s后染色液运动如图
14（b），可见在模型主翼边缘形成了两个大小相等、
方向相反的主翼尖涡，在襟翼内侧也形成了一对与
主翼涡旋向相反、能量小于主翼涡的襟翼小涡，两涡
之间保持一段间距，小涡在自转的同时围绕主涡旋
转。在 T 0+2s时刻小涡继续围绕主涡旋转，并运动到
主涡下方，主涡与小涡仍然保持了完整的形态，如图
14（c）所示。在 T 0+3s时刻，小涡与主翼涡之间距离
增大，并逐渐离开了主翼涡范围，在图 14（d）中已无
法观测到小涡位置；同时由于小涡的影响触发了 R-L
不稳定性，主翼涡结构开始失稳。从图 14（e）与图 14
（f）可见，随着主翼涡的失稳，主翼涡涡核半径增大，
染色液开始扩散。
Fig. 14 Drag visualization for twin-vortexFig. 13 Drag visualization for single main vortex
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4 Rayleigh-Ludwig不稳定性PIV研究
本文 PIV实验采用拖曳式方式进行，主要包括单
主翼尾流测量实验及带襟翼模型尾流测量实验。由
于流动显示在主翼攻角 α=12°状态下实验效果不佳，
故 PIV实验只进行主翼攻角 α=6°，8°，10°下的速度场
测量。PIV设备参数如表 2所示。
4.1 单主翼翼尖涡速度场
通过 Dynamic Studio软件得到流场的速度矢量
图和涡量图。速度矢量图可以很好地表征质点速度
的大小和方向，涡量图则可以很直观地看出漩涡的
分布及旋转速度大小等信息。通过 Tecplot将速度矢
量图与涡量图进行整合，得到更为直观的结果。本
文以主翼攻角 α=8°，拖曳速度 V=0.4m/s为例，分析了
34个翼展范围内尾流的发展过程，PIV分析结果如图
15所示。图 15左侧为涡量坐标轴，分布区间为-10s-1～
20s-1，颜色分布为从蓝色渐变为红色，涡核颜色越红
涡量值越高。矢量箭头表示了质点速度，箭头越长
速度越大。由图可见，当翼展 x/b=0时，涡核刚刚生
成，能量集中在涡心位置，涡核外围流场速度几乎为
零。随着涡核的发展，涡心颜色渐渐变浅，涡核中心
的矢量箭头长度变短，说明涡心能量扩散到周围区
域并带动其它介质流动，但是扩散速度很慢，在翼展
x/b=34时，涡核仍保持非常完整的形状。主翼涡旋转
的同时涡心位置也在不断下降，表现出明显的下洗
运动，见图 16。
Table 2 PIV parameters
Lazer
Camera
Software
Particles
Nd:YAG
Speed Sense 9040
Dynamic studio
PSP
Pmax=15W
1632×1200 Pixels
V3.41
Diameter: 20μm
翼尖涡是由轴向和切向速度构成的一个三维涡
系。由于使用二维 PIV系统，因此本文着重研究涡心
周围切向速度分布。图 17为主翼攻角 α=8°，来流速
度 V=0.5m/s实验参数下主涡切向速度分布与翼展的
关系。y轴上速度矢量方向向上的为正值，矢量向下
的为负值。以主翼左侧涡为例，主翼涡绕顺时针转
动，涡心左侧速度为正值，右侧速度则为负值，零点
位置则为涡心位置。由图 17可见，在主翼涡刚形成
时速度分布左右对称，在涡心附近位置速度达到最
大，远离涡心后速度不断降低直至为零。随着尾流
发展，涡心速度最大值逐渐降低，涡心外围速度逐渐
升高。从 0～34个翼展，速度分布曲线逐渐变缓，但
是仍存在波峰，变化趋势未发生太大变化。
Fig. 15 Voritcity & velocity vectors of main vortex
Fig. 16 Motion track of main vortex core
Fig. 17 Velocity distributions of main vortex
4.2 单主翼翼尖涡环量
对图 15中显示的主翼涡进行环量的统计，统计
范围为以涡心为圆心、半径 R d分别为 50mm，75mm，
100mm的圆，得到 3个不同统计范围涡量值随翼展变
化曲线，如图 18所示。为了比较不同统计范围环量
下降速率，以第 1个翼展位置作为标准值，用后续环
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量值除以标准值得到了主翼涡环量相对值随翼展变
的曲线，如图 19所示。从图 18中可以看出，主翼涡
环量在 R d=100mm时最大，Г值在 4000左右，随着统
计半径 R d的减小，环量值也相应降低，R d=75mm时，Г
值在 3000～3500，R d =50mm 时，Г 值进一步降低为
2000～2500。在不同统计半径下，主翼涡环量在 35个
翼展范围内数衰减都缓慢，基本保持水平直线状态。
由图 19可见，在 0～15个翼展内涡核能量集中
在以涡心为圆心、半径 R d=50mm的圆内，能量还未传
递出统计区域，因此三条曲线变化趋势一致；在 15～
35个翼展内，由于能量继续扩散超过了 R d=50mm的
统计范围，但是仍然在 R d=75mm，100mm的统计范围
内，故 R d=50mm的环量相对值统计曲线降低速率更
快，而 R d=75mm，100mm范围内环量相对值减少速率
较慢。本文对 9组单主翼翼尖涡的环量都进行了统
计，环量相对值如图 20所示。从图中可以看出 9组
单主翼翼尖涡相对环量在 0～35个翼展内都出现了
不同程度的衰减，最终相对环量值集中在 0.85～0.9。
考虑到实验时模型在启动和停止时带来的较大扰动
使得衰减值增大，理想情况下单主翼翼尖涡将保持
更长时间。
Fig. 18 Main vortex circulations
Fig. 19 Relative circulations of main vortex
4.3 双翼尖涡速度场
单主翼涡尾流可以保持长时间的稳定，而加装
了襟翼的机翼尾流会附加产生两对旋向相反的涡
系，与主翼尖涡相互作用。本文选取了主翼攻角 α=
8°，襟翼攻角 β=28°，襟翼宽度 b=55mm，来流速度 V=
0.5m/s参数下的机翼模型 PIV实验数据来说明，其涡
量图及速度矢量图如图 21所示。
从图中可以看出，在 x /b=0个翼展时，主翼翼尖
涡和襟翼翼尖涡同时生成，小涡在主涡右侧水平线
Fig. 20 Statistics of relative circulations（main vortex）
Fig. 21 Voritcity & velocity vectors of twin-vortex
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稍低的位置，主涡与小涡旋向相反。主涡绕顺时针
旋转，用红色涡量表示，小涡绕逆时针旋转，用蓝色
涡量表示。主涡和小涡涡心处颜色较深，同时表示
速度矢量的箭头较长，说明刚生成的主涡和小涡的
涡量和速度都非常大，能量集中在涡心位置。随着
流场发展，由于主涡的诱导作用，小涡在逆时针自转
的同时，围绕主涡做顺时针运动，在 x/b=4位置时到
达最低点，在 x/b=8到达主涡左侧，绕主涡运动了约
180°。
主涡在前 6个翼展都保持非常稳定的状态，在
x /b=8时，主涡涡核涡量颜色变浅，涡核半径明显增
大，涡核开始失稳。随着流动继续，圆形的涡核被
“拉长”，由完整的涡核扩散成多个独立的小涡（x/b=
14），同时这些小涡围绕原来的涡心运动，此时主涡
已经没有了完整的形态，涡心位置速度几乎为 0。主
翼尖涡的这一变化过程可以形象地称之为主翼涡的
“破裂”，主翼涡“破裂”后涡心能量迅速降低，能量被
传递给周围介质，带动更多介质围绕“涡心”运动。
在 18个翼展左右，由于小翼涡作用减弱，主翼涡出现
了轻微“聚拢”现象，一直持续到 28个翼展左右，主翼
涡再度破裂，进入自然消散的过程。
在主翼涡、襟翼小涡运动发展过程中，其涡心位
置也在不断变化，双涡涡心运动路径如图 22所示。
主翼涡和小涡形成之初在同一水平线上，形成后由
于主涡和小涡的相互诱导作用，主涡与小涡都遵循
圆弧形的运动轨迹运动。小涡在运动至图中坐标 x=
0mm位置附近时，由于超出相机测量范围，因此小涡
涡心在此中断。主涡运动轨迹仍然在观测范围内，
但是此时主涡已经开始“破裂”，在统计涡心位置时
出现了“跳跃”的现象，但总体上仍遵循圆弧形轨迹
运动。
Fig. 22 Motion tracks of twin-vortex cores
主翼涡刚形成时，在涡心位置附近速度最大，即
涡核所在位置，远离涡心后速度不断降低直至为零。
在 0～4个翼展内速度变化不大，同时小涡围绕主涡
运动。在第 6～8个翼展位置，小涡运动至主涡左侧，
且小涡涡心高度与主涡涡心高度相同，触发了 R-L
不稳定性，使得涡核左侧速度分布出现了波浪形波
动，速度大小迅速降低。从第 12个翼展开始，涡核右
侧区域也出现了较大波动，涡核破裂，速度进一步降
低，同时速度分布曲线的波峰逐渐消失，变成平整的
直线。在第 18～22个翼展时，涡核又出现了前文提
到的“聚拢”现象，涡心左侧速度分布出现了过渡平
滑的波峰。在第 24个翼展后主翼涡再度破裂，波峰
消失，速度进一步降低，进入了主涡自然消散的过
程。双翼尖涡流场速度分布随翼展变化曲线如图 23
所示。
Fig. 23 Velocity distributions of twin-vortex
4.4 双翼尖涡环量
对图 21中的主翼尖涡环量在 35个翼展范围内
进行了统计，在统计半径 R d=50mm，75mm，100mm时
环量值如图 24所示。可见不同环量统计半径得到的
环量值呈现出不同的变化趋势。
（1）在统计半径 R d=50mm时，环量在 0～6个翼
展范围内为水平状态，环量值变化不大，此时主翼涡
还未破裂；在 6～17个翼展内，呈现快速下降的趋势，
环量减小为初始值的一半左右；在 17～20个翼展内，
由于主翼涡又出现了“聚拢”的现象，环量略微升高，
但在第 20个翼展后又进入快速消散的过程。
（2）统计半径 R d=75mm和 100mm时，在 0～8个
翼展范围内环量不断上升，并在第 8个翼展左右达到
最大值；在 8～17个翼展内，环量快速降低；环量在 17
～20个翼展也出现了类似的“抬头”现象，但幅度较
小，之后进入环量的快速消散。在第 28个翼展后，由
于已经进入自然消散状态，统计半径 R d=100mm环量
曲线不再继续下降，而是保持水平状态。在初始阶
段环量的上升是由于襟翼左侧产生的漩涡被不断地
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卷入主翼尾涡中，给尾流注入了大量的能量，同时 R-
L不稳定性尚未触发，故表现出了环量的上升。
Fig. 24 Twin-vortex circulations
图 25为在主翼攻角 α=8°，襟翼攻角 β=28°，来流
速度 V=0.5m/s下不同襟翼宽度与环量统计半径的双
涡尾流环量相对值。总的来看，环量统计半径 R d=
100mm与环量统计半径 R d=75mm的环量相对值总体
变化趋势一致，环量相对值在 0～35个翼展范围内都
呈现出先增大后减小的趋势。在环量相对值增大阶
段，随着襟翼宽度 b增大，环量相对值增大越多。在
衰减阶段，环量统计半径 R d=75mm的环量在襟翼宽
度 b=55mm和 b=60mm状态下，环量相对值下降速率
增大，b=50mm状态下环量相对值下降速率变化不
大。而对于环量统计半径 R d=50mm时，环量相对值
在三种襟翼宽度下皆快速持续衰减；b=50mm时环量
相对值在 1～12个翼展范围内快速衰减，在 12～20
个翼展范围内几乎没有衰减，在 20～30个翼展内又
继续衰减，但是衰减速率降低；b=55mm和 b=60mm环
量相对值曲线与 b=50mm整体趋势相同，但衰减速率
都明显高于 b=50mm曲线，同时 b=55mm曲线衰减范
围大于 b=60mm曲线。不同工况下的环量相对最大
值与最远 x/b=35处的环量相对值如表 3所示。
综上所述，环量统计半径为 R d =75mm，100mm
时，在 0～10个翼展内，环量相对值逐渐升高，且随着
襟翼宽度增大，环量相对值在初始阶段的上升值越
高；10～35个翼展内，随着襟翼宽度增大，环量相对
值下降速率也随着增大，但是下降范围随着襟翼宽
度增加而减小。综合统计，襟翼宽度 b=55mm状态下
环量相对值最低。
图 26揭示主翼攻角 α=8°，襟翼宽度 b=60mm，来
流速度 V=0.5m/s实验参数下，不同襟翼攻角对尾流
涡量的影响。图 26（a），（b），（c）为统计环量半径分
别为 R d=100mm，75mm，50mm时相对环量变化曲线。
环量统计半径 R d=75mm和 100mm时，相对环量都经
历了先上升后下降的趋势，同时随着襟翼攻角的增
大相对环量上升趋势越高。R d=100mm时，在第 35个
翼展下不同襟翼攻角的尾流相对环量值非常接近，
Fig. 25 Relative circulations of twin-vortex
Table 3 Relative circulation values of twin-vortex
R d/mm
100
75
50
b/mm
50
55
60
50
55
60
50
55
60
Гn /Г0（max）
1.12
1.18
1.31
1.02
1.13
1.17
1.19
1.03
1.03
Г35 /Г0
0.67
0.64
0.82
0.40
0.56
0.45
0.59
0.31
0.31
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差值在 6%以内；R d=75mm时，第 35个翼展时襟翼攻
角 β=28°状态下相对环量最小为 0.61，襟翼攻角 β=
24°与 β=20°相对环量非常接近，分别为 0.66和 0.67，
襟翼攻角 β=16°时相对环量最大为 0.70；R d =50mm
时，相对环量随着襟翼攻角增大而减小，分别为 0.52，
0.49，0.38和 0.32。
Fig. 26 Twin-vortex relative circulations versus flap attack
angles
襟翼攻角与相对环量关系可以理解为在尾流不
断发展的过程中涡心能量不断向外传递。当环量统
计半径 R d=50mm时，襟翼攻角越大，小涡能量越强，
带来的扰动也越大，主涡向周围传递能量过程越快，
故在第 35个翼展时相对环量随着襟翼攻角增大而减
小；在 R d=75mm时，由于距离涡心位置较远，脱离统
计范围的能量减小，因此各襟翼攻角下的相对环量
差值减小；在 R d=100mm时，尾涡大部分能量都集中
在统计范围之内，而不同襟翼攻角带来的粘性耗散
作用非常接近，因此环量值也非常接近。
图 27为四涡系统稳定性示意图，其中横坐标为
两个小涡距离与两个主涡距离的比值（b1 /b0），右侧纵
坐标为第 35翼展时主翼尖涡环量与初始值比值
（Г35 /Г0），图中由红到蓝的点表示在各个实验参数下
相对环量衰减程度，颜色越接近红色表示衰减程度
越小，颜色越靠近蓝色表示衰减程度越大。相对环
量值在 0.25～0.70（如图 27（a）），相比未加襟翼时显
著降低，也进一步验证本实验研究的有效性。选取
相对环量值小于 0.3的数据进行统计（如图 27（b）），
可见衰减效果最好的数据在初始环量比值 Г1 /Г0 =
0.65左右，即在该区域内构建四涡系统可使其能量消
散最快。
Fig. 27 Four-vortex system stability
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5 结 论
本实验研究在机翼模型上安装襟翼以构建四涡
系统，通过控制襟翼宽度和攻角，充分研究参数 Г1 /Г2
和 b1 /b2对于尾流发展的影响。主要研究结论如下：
（1）单主翼形成的尾流稳定、能量集中，在长时
间内不会消散，同时涡核形成后会出现下洗现象。
（2）尾流强度主要与主翼攻角、襟翼攻角、襟翼
宽度、来流速度有关；主翼攻角越大（未出现严重分
离）、襟翼攻角越大（未出现严重分离）、襟翼宽度越
大、来流速度越大时，尾流强度越大。
（3）加装襟翼后主翼涡变形及破裂位置提前，尾
流耗散加快；襟翼小涡在自转的同时围绕主翼涡运
动，在离开观测区域前也向左下方沿顺时针圆弧轨
迹运动，运动半径比主涡涡核大。
（4）随着襟翼攻角的增大，尾流环量衰减越多，
而襟翼宽度 b=55mm时，衰减效果最佳；尾流能量衰
减最优实验参数组合为：主翼攻角 α=8°，襟翼攻角 β=
28°，襟翼宽度 b=55mm，来流速度 V=0.5m/s；环量统计
半径 R d=50mm时，Г35 /Г1=0.28。
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